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Resumen
La principal fuente de vibración en un helicóptero es el rotor principal, ya que opera
en un ambiente aerodinámico inestable, que conlleva a una distribución de flujo no
uniforme, velocidades transónicas e interacción de vórtices en las puntas de las palas,
lo que propicia una gran carga aerodinámica que produce vibraciones no deseadas.
La importancia del control de vibración en un helicóptero, recae en mejorar la efi-
ciencia de la aeronave en las diferentes condiciones de vuelo y por consiguiente la
seguridad operacional; dar mayor comodidad a los pasajeros y proporcionar fiabili-
dad de los equipos aviónicos y mecánicos así como disminuir las cargas de fatiga en
los componentes estructurales.
El objetivo de este trabajo de investigación se centra en proponer la geometría
y ubicación de una superficie de control secundaria en la pala del rotor principal del
Helicóptero Bell206L, para reducir la fuente de vibración que existe en la punta de las
palas, mediante el cambio en los fenómenos aerodinámicos. Por lo tanto se plantea un
análisis aeroelástico en la condición de vuelo estacionario, para el estudio del efecto
de la superficie de control secundaria sobre las fuerzas aerodinámicas y a su vez el
efecto de éstas sobre las propiedades modales. Realizando lo anterior se obtiene como
resultado el comportamiento aerodinámico del conjunto de palas en la condición
de vuelo estacionario y la respuesta en frecuencia de una pala, al implementar la
superficie de control secundaria. De aquí se llega a resultados preliminares sobre la





Los helicópteros se encuentran sujetos a fuertes vibraciones y cargas de fatiga, y
son más susceptibles a inestabilidades aeromecánicas, niveles de ruido excesivos,
baja estabilidad en vuelo, poco rendimiento aerodinámico y envolventes de vuelo
restringidas, en comparación con las aeronaves de ala fija. La mayor fuente de vi-
bración es el rotor principal, el cual opera en un ambiente aerodinámico inestable,
que conlleva a zonas de estancamiento de flujo, flujo transónico en las puntas de las
palas e interacciones de vórtices.
Las aeronaves de ala rotativa son más complicadas aerodinámicamente, ya que
el flujo que pasa a través del rotor del helicóptero es extremadamente difícil de
definir. También desde el punto de vista mecánico, por la necesidad de controlar las
fuerzas aerodinámicas requeridas en el rotor [1].
Para reducir esta problemática, se ha propuesto el movimiento de una superficie
de control secundaria (conocida como flap1) en las palas del rotor principal, donde
se busca la supresión activa de las cargas vibratorias del mismo. Se realizan estudios
paramétricos, fluido-estructurales y de análisis modal, para determinar el tamaño y
ubicación óptimos, así como las amplitudes y deflexiones requeridas de la superficie
de control para reducir los niveles de vibración y lograr un mejor desempeño de la
aeronave.
1Término en inglés para referirse a una superficie de control secundaria o hipersustentadora.
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1.2 Problemas de Vibración en Helicópteros
Las fuentes de vibración en un helicóptero son: el rotor principal, el motor, el rotor de
cola y la transmisión. La principal fuente es el rotor principal debido a la interacción
aeroelástica de las palas flexibles [2].
Figura 1.1. Efectos aerodinámicos en en el rotor principal de un Helicóptero [2].
Los altos niveles de ruido en operaciones de descenso de un helicóptero así como
las maniobras son la causa de la generación de un mecanismo de ruido conocido como
interacción de vórtice en la pala (BVI2) [3]. Ocurre cuando se desprende flujo de la
punta de la pala, y la estela choca con la siguiente pala, esta interacción es más grave
en descenso y aterrizaje vertical [4].
1.2.1 Control Pasivo para Reducción de Ruido y Vibraciones
Existen muy pocos métodos para minimizar el nivel de ruido y vibraciones y mejorar
las características en vuelo del rotor de un helicóptero. Uno de estos métodos es el
diseño aeroelástico adaptado (Aeroelastic Tailoring3), que se da por cambios en la
2Por su nombre en inglés Blade-Vortex Interaction.
3El diseño aeroelástico adaptado de una estructura, involucra el proceso de diseño en el cual
los materiales y dimensiones son seleccionados por características específicas las cuales a su vez
mejoran el rendimiento general de la estructura [5].
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forma de la pala y las propiedades dinámicas [6]. Este método depende de cambios
hechos durante la manufactura, como:
- Cambio en los perfiles de palas.
- Distribución de los perfiles a lo largo de la pala.
- Torcimiento de la pala.
Las propiedades dinámicas adecuadas de la pala del rotor son obtenidas por
selección de la distribución de masa y rigidez a lo largo de la envergadura y de la
cuerda. Estos cambios son hechos principalmente para condiciones de vuelo especí-
ficas.
1.2.2 Control Activo para Reducción de Ruido y Vibraciones
El uso del control activo, es el camino más prometedor para minimizar el nivel de
ruido y vibraciones en rotores de helicópteros, mejorando así las características de
vuelo [7]. El control activo contrarresta el fenómeno aeromecánico, ya que se ajusta
en condiciones de vuelo con sistemas inteligentes, que pueden trabajar con elementos
como sensores y actuadores.
1.2.2.1 Control de Armónicos Altos
También llamado (HHC4), consiste en modificar el ángulo de cabeceo en la pala, con
una excitación a frecuencias altas. Este sistema fue propuesto usando un sistema
mecánico adicional de varillas de empuje conectadas al plato oscilante causando una
inclinación adicional del ángulo de cabeceo [6].
4Por su nombre en ingles Higher Harmonic Contol.
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1.2.2.2 Control de Pala Individual
Por sus siglas en inglés (IBC5), es similar al control HHC, la diferencia fundamental
es que los cambios adicionales del ángulo de cabeceo son controlados individualmente
para cada pala [8].
1.2.2.3 Rotores Inteligentes
Los rotores inteligentes son un nuevo enfoque a las aeronaves de ala rotativa con la
aplicación de sistemas activos que se adaptan para cambiar las fuerzas generadas en
el rotor dependiendo de la condición de vuelo [9]. Las cargas resultantes del rotor
por la influencia de estos elementos pueden ser divididas en dos grupos:
- Cargas dinámicas (cambiando rigidez y amortiguamiento). El control de cargas
dinámicas puede ser obtenido a través de:
– Aplicación de elementos activos montados en la pala.
– Cambios activos de amortiguamiento, rigidez o ambos en el eje del rotor
o en la pala [10].
- Cargas aerodinámicas (cambiando la forma del perfil y ajustando las palas del
rotor u otras partes). Las cargas aerodinámicas pueden ser controladas por:
– Variación de ángulo de cabeceo.
– Variación de la forma de la pala.
– Usando elementos adicionales montados en o sobre la pala del rotor.
Otros métodos para cambiar la forma del perfil de la pala son en base al uso de
actuadores que deforman la parte del borde de salida de perfil o la curvatura.




aleaciones con memoria de forma (SMA6) [11]. Los elementos activos pueden
ser montados en el borde de entrada o de salida de la pala.
Uno de estos métodos se propone en el helicóptero MD-900 Explorer [12], donde
se modifica el sistema de rotor principal, incluyendo la actuación de un material
inteligente. Utilizando una superficie de control en el borde de salida que es impulsada
por un piezoeléctrico (PE), permitiendo reducir las vibraciones y el ruido, mejorando
el rendimiento aerodinámico.




Actuador de superficie 
de control
Compensador
Superficie de control de 
ruido y vibración
Perfil HH10
Actuador de superficie de control
Actuador del compensador
SECCIÓN TRANSVERSAL
Figura 1.2. Pala del helicóptero MD-900 con superficie de control en el borde de salida y
compensador [12].
Actuación de una Superficie de Control en el Borde de Salida
A partir de la idea de palas con superficies de control en el borde de salida, se han
desarrollado nuevas tecnologías para la actuación con materiales inteligentes. Los
actuadores deben ser ligeros, compactos, con alta densidad de energía y ancho de
banda, siendo ideales para accionar las superficies de control en el borde de salida,
ya que pueden acomodarse fácilmente dentro de la pala del helicóptero.




El rendimiento aerodinámico y los componentes estructurales de un helicóptero son
limitados por altos niveles de vibración, sin embargo, existen varios métodos que se
han utilizado para resolver estos problemas, cómo es el uso de absorsores dinámicos
de vibración, aisladores y sistemas de control activo con sensores y actuadores.
El desarrollo de materiales inteligentes, ha permitido el diseño de superficies
flexibles y adaptables; por ello se propone el diseño de una superficie de control
para la pala del Helicóptero Bell 206L, que pueda ser adaptable en vuelo y permita
cambiar las cargas dinámicas que se crean en las palas, disminuyendo así efectos de
vibración.
Dentro de las aeronaves de ala rotativa existen diferentes configuraciones del
rotor principal, algunas de mayor complejidad mecánica que otras. Aquellos con
cabezas de rotor sin bisagras ni cojinetes, son de menor complejidad mecánica y
peso, y por tanto el mantenimiento requerido disminuye, sin embargo, en este tipo
de configuraciones se incrementan los niveles de vibración; entonces, llega a ser más
importante la reducción de vibraciones en estos rotores. El rotor principal del He-
licóptero Bell 206L tiene configuración semi-rígida, es decir, no tiene bisagras para el
movimiento de retroceso, por ello, es más susceptible al bajo desempeño ocasionado
por ruido y vibración.




Proponer la geometría y ubicación de una superficie de control secundaria para la re-
ducción de efectos de vibración en la pala del rotor principal del Helicóptero Bell206L,
desarrollando un análisis aeroelástico para el estudio del efecto de la superficie de
control secundaria sobre las fuerzas aerodinámicas.
Para lograr el objetivo general, descrito anteriormente, se requieren alcanzar
los siguientes objetivos específicos.
- Obtener las propiedades del perfil aerodinámico, que incluyen características
geométricas y comportamiento de coeficientes aerodinámicos.
- Calcular la distribución y desempeño aerodinámico del conjunto de palas a
partir de un análisis teórico.
- Desarrollar el modelo por computadora de la pala del rotor, utilizando las di-
mensiones geométricas reales, que permitan visualizar la distribución de fuerzas
aerodinámicas.
- Realizar un análisis numérico estructural, para obtener las propiedades modales
de la pala, utilizando el modelo por computadora.
- Determinar las propiedades dinámicas de la pala a partir de un análisis modal
experimental.
- Proponer las características geométricas de una superficie de control en el
borde de salida y realizar análisis aeroelásticos para determinar el cambio en
las propiedades dinámicas y fuerzas aerodinámicas en el conjunto de palas.
- Analizar los resultados obtenidos y evaluar si la propuesta de la superficie de




De acuerdo a la problemática establecida y los trabajos desarrollados con anterio-
ridad, se propone la siguiente metodología. Partiendo de los datos conocidos del He-


















































Figura 1.4. Diagrama de la metodología propuesta.
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Caracterización de las Propiedades Aerodinámicas de la Pala
Determinar la geometría del perfil aerodinámico, así como los coeficientes de sus-
tentación y resistencia al avance, para calcular las fuerzas aerodinámicas resultantes
por el giro de las palas a partir de la Teoría de Elemento de Pala.
Modelado de la Pala por Computadora
Para el modelo por computadora de la pala se parte de la geometría del perfil, ca-
racterizada en las primeras etapas de la investigación, y de las medidas especificadas
en el manual de mantenimiento del fabricante.
Análisis Numérico Estructural
Los análisis numéricos se realizan utilizando el modelo por computadora a partir del
método de elemento finito (FEM); con una discretización de elementos adecuada y
las propiedades físicas de los materiales utilizados en la pala, se aproxima la respuesta
en frecuencia de la pala, a partir de un análisis modal.
Análisis Modal Experimental
Se desarrolla una prueba experimental modal de vibración libre, para obtener la
respuesta en frecuencia de la pala y así determinar frecuencias naturales, modos de
vibración y razón de amortiguamiento.
Proponer una Superficie de Control Secundaria
Con los resultados obtenidos, es posible proponer el tamaño y localización a lo largo
de la pala de la superficie de control secundaria, así como las deflexiones requeridas.
Asimismo caracterizar las propiedades aerodinámicas del perfil con las dimensiones
de la superficie de control en el borde de salida, de la misma forma que se realizaron
al inicio de la metodología.
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Análisis de Dinámica de Fluidos
A partir del modelo utilizado en la sección del análisis numérico modal, se construye
el dominio para un análisis de dinámica de fluidos sobre el conjunto de dos palas,
incluyendo la propuesta de la superficie de control secundaria. Se realiza un análisis
que permita conocer el comportamiento de flujo en la condición de vuelo estacionario,
esto incluye la distribución de presión, contornos de velocidad y el cambio en el
comportamiento de flujo.
Análisis Modal por Elemento Finito
Para finalizar, se realiza nuevamente un análisis modal en simulación, que permita
comparar el cambio en las frecuencias naturales y modos de vibración al tener diferen-
tes ángulos de la superficie de control secundaria.
Interpretación de Resultados
Para culminar con la investigación, se realiza una comparación y análisis de los
resultados obtenidos, seguido de una retroalimentación de la metodología propuesta
y concluyendo con la contribución lograda.
1.6 Alcances
El alcance del presente trabajo consiste en proponer la geometría y localización de
una superficie de control para cambiar las fuerzas aerodinámicas en una pala de un
helicóptero. Limitándose a los análisis y simulaciones sobre las fuerzas aerodinámicas
y el comportamiento dinámico estructural.
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1.7 Esquema General de la Tesis
En el Capítulo 1, se describe el área de investigación de la presente tesis, el ob-
jeto de estudio, la problemática encontrada y una solución propuesta, así como su
metodología. Además, los conceptos teóricos requeridos sobre la respuesta en frecuen-
cia en estructuras, la aerodinámica en helicópteros, y la combinación de fenómenos
estructurales debidos a cargas aerodinámicas, son desarrollados en el Capítulo 2. Los
Capítulos posteriores, comprenden el desarrollo de la tesis; en el Capítulo 3 se lleva
a cabo una caracterización de las propiedades geométricas y aerodinámicas del perfil
de la pala, de manera teórica y utilizando herramientas CAE7. Para el Capítulo 4
se específica el procedimiento para obtener las propiedades dinámicas a partir de
un análisis modal experimental, así como los resultados obtenidos. A partir de estos
resultados, en el Capítulo 5 se realiza la propuesta geométrica de una superficie de
control secundaria, y se elaboran análisis para obtener el comportamiento del flujo
de aire sobre el conjunto de palas afectado por el movimiento de la superficie de con-
trol. Finalmente en el Capítulo 6 se presenta la discusión de los resultados obtenidos,
recomendaciones y las conclusiones finales de esta investigación.





En este capítulo se desarrollan las bases teóricas bajo las cuales se realiza la inves-
tigación. Dentro de estos puntos se tienen los principales conceptos de Helicópteros,
sus características aerodinámicas, y en específico, la condición de vuelo estacionario,
ya que es el estado sobre el cual se llevan a cabo los análisis. Incluyendo además la
teoría necesaria sobre el análisis modal y las propiedades dinámicas. Para finalizar
con los principios básicos de la respuesta aeroelástica en helicópteros.
2.2 Conceptos Teóricos de Helicópteros
El helicóptero es una aeronave que usa alas rotativas, mejor conocidas como palas,
para producir sustentación, propulsión y control. Las palas del rotor giran sobre un
eje vertical describiendo un disco en un plano horizontal, o muy parecido a uno.
Las fuerzas aerodinámicas son generadas por acción del movimiento relativo de las
palas con respecto al aire, la inclinación del disco produce las componentes de fuerza
y momentos para el control de vuelo. Las condiciones de vuelo de un helicóptero
convencional incluyen vuelo estacionario, ascenso y descenso vertical, vuelo hacia
adelante con inclinación, vuelo nivelado hacia adelante y auto-rotación.
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El sistema anti-torque evita que la aeronave gire sobre su propio eje por acción
del momento generado por las palas, de aquí se derivan las principales configuraciones
dependiendo de la posición de sus rotores, como se muestra en la Figura 2.1. La
configuración más común en un Helicóptero es un rotor principal y un rotor de cola,
ver Figura 2.1a.
(a) Rotor principal único y rotor de
cola.
(b) Rotores en configuración tán-
dem.
(c) Rotores en configuración coaxial.
(d) Rotores en configuración de lado
a lado.
Figura 2.1. Principales configuraciones de un Helicóptero [13].
2.2.1 Sistema del Rotor Principal
El sistema consiste en un solo rotor o dos rotores, cuando se tienen rotores duales,
estos giran en dirección opuesta para contrarrestar el torque generado por cada uno.
Un helicóptero convencional con un rotor consiste de dos o más palas, igualmente
espaciadas unidas a un eje central, las palas son unidas mediante articulaciones que
permiten tres movimientos principales:
- Aleteo (flap). Movimiento de flexión de la pala fuera del plano de rotación.
- Retroceso (lag). Rotación de la pala en dirección radial, es decir sobre el plano
del disco.
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- Cabeceo (pitch). Cambio del ángulo de ataque de la pala.
En general un rotor puede ser clasificado de acuerdo a su arreglo mecánico
como: articulado, semi-rígido (oscilante) y rígido (sin articulaciones y sin cojinetes).
Rotor Articulado. Las palas son unidas al eje mediante articulaciones de aleteo
y retroceso.
Rotor Semi-rígido (Teetering). Dos palas forman una estructura continúa, son
unidas al eje por bisagras que permiten aleteo oscilante, y no tiene bisagras para el
movimiento de retroceso.
Rotor sin Articulaciones (Hingeless). Las palas están fijas sin ningún tipo
de unión (alateo o retroceso), aunque si con un cojinete. La pala esta unida a través
de la raíz en voladizo, de modo que el movimiento de la pala se produce por flexión
de la raíz.
Rotor sin Cojinetes (Bearingless). En esta última configuración no hay bisa-
gras ni cojinetes, el movimiento de aleteo y retroceso se da a través de una raíz
flexible y el control del cabeceo se produce utilizando una barra de torsión.
2.2.2 Descripción Física de la Pala
Se detallan los elementos principales de la nomenclatura de un rotor, los parámetros
fundamentales son: radio del rotor R, longitud medida desde el eje hasta la punta.
Velocidad angular Ω, velocidad de giro del eje del rotor. Ángulo de azimuth de la
pala ψ, definido como cero en la dirección de la corriente de flujo, y se mide desde la
dirección de flujo al eje de la pala, en la dirección de rotación de la pala. Entonces,
para una velocidad de rotación contante, se tiene la siguiente ecuación:
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ψ = Ω t (2.1)
Cualquier localización radial en la pala r, se mide desde el centro de rotación
hasta la punta.
Figura 2.2. Descripción del disco del rotor [14].
Como se muestra en la Figura 2.2, se asume la dirección de rotación en sen-
tido anti-horario. La dirección de avance se toma hacía la derecha, mientras que la
dirección de retroceso al lado contrario.
2.2.3 Características Aerodinámicas de la Pala
La curva de sustentación es una de las características fundamentales que se debe
determinar en una pala. Esta se define como el cambio en la sustentación con respecto
al ángulo de incidencia del perfil.
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2.2.3.1 Coeficiente de Levantamiento del Perfil
La Figura 2.3 muestra los principales elementos de una curva sustentación contra
ángulo de ataque, y esta relación es descrita por la ecuación (2.2), la cual describe




(α− α0) = a(α− α0) (2.2)








Cl0 ∂Cl∂α = Clα = a
�
Figura 2.3. Curva de sustentación [15].
donde
CL = Coeficiente de sustentación
Cl0 = Coeficiente de sustentación a cero ángulo de ataque
a = Pendiente de sustentación
α = Ángulo de ataque
α0 = Ángulo de ataque en cero sustentación
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2.2.4 Movimientos Básicos de la Pala
El movimiento básico de una pala se considera como la rotación de un cuerpo rígido
en tres ejes sobre la raíz, la cual está sujeta al centro del rotor. Teniendo como
movimientos, el aleteo, el retroceso y el cabeceo, los cuales son medidos a partir de
ángulos de rotación, que se muestran esquemáticamente en la Figura 2.4:
Figura 2.4. Movimientos fundamentales de la pala [16].
Ángulo de aleteo (β). Este grado de libertad produce movimiento fuera del
plano del disco de rotación, es positivo para un movimiento hacía arriba, dado que
es producido por la fuerza de empuje de la pala.
Ángulo de retroceso (ζ). Se da cuando se produce un movimiento en el
disco de rotación, el ángulo es positivo cuando la rotación es opuesta a la dirección
de rotación del rotor, ya que es producido por las fuerzas de resistencia al avance en
la pala.
Ángulo de cabeceo (θ). Es producido por la rotación de la pala alrededor
de una bisagra o cojinete en la raíz con el eje de cabeceo paralelo a la envergadura
de la pala. El cabeceo es positivo si el borde de ataque se mueve hacía arriba.
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2.3 Vuelo Estacionario
El vuelo estacionario1, es el estado de operación en el cual, no existe velocidad relativa
del aire con respecto al rotor en ninguna dirección, ya sea vertical u horizontal.
Un análisis en vuelo estacionario se realiza principalmente para predecir las fuerzas
generadas y la potencia requerida por las palas.
2.3.1 Teoría de Elemento de Pala
Esta teoría considera las características aerodinámicas del perfil de la pala para
obtener una relación entre el empuje realizado por las palas y la velocidad en el
rotor. Teniendo como consideraciones un ángulo pequeño de incidencia del flujo φ,
con respecto a la pala.
Figura 2.5. Componentes de fuerzas en un elemento de la pala [17].
La representación de un elemento en la pala esta dada por su cuerda y una
longitud discreta dr, tomando en cuenta la variable r, como el radio sobre el eje de
rotación. De acuerdo a la Figura 2.5, se describe el ángulo geométrico de cabeceo θ,
relativo al plano de rotación.
En vuelo vertical, se tiene una velocidad de ascenso Vc, y una velocidad inducida
υi, producidas por el ángulo de incidencia φ. Por lo tanto φ, esta dado por la siguiente
1conocido por su nombre en ingles Hover.
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La sustentación en un elemento de la pala se describe entonces, para un ángulo





Sustituyendo la ecuación (2.3) correspondiente a la curva de sustentación, te-




ρΩ2r2 (a(θ − φ) + Cl0) dr (2.6)
Sí φ es un ángulo pequeño, se puede aproximar el empuje generado en cada
elemento como dL ≈ dT . Siendo el empuje la fuerza perpendicular al plano de







c (a(θ − φ) + Cl0) r
2 dr (2.7)
definiendo la integral desde el centro de rotación hasta el radio total de la pala, para
un número de palas b.
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utilizando estos valores adimensionales sobre la ecuación anterior, se tiene una re-

















2.3.2 Calculo del Ángulo de Incidencia del Flujo
Para realizar el cálculo de fuerzas aerodinámicas sobre el rotor, se requiere del ángulo
de incidencia de flujo y las condiciones de operación. El ángulo de incidencia de flujo
cumple la relación dada por la ecuación (2.4), y el empuje por cada elemento en el




ρΩ2r2 (a(θ − φ) + Cl0) dr (2.9)
de acuerdo a la Teoría de Momento para un movimiento angular se tiene definida la
ecuación siguiente:
dT = 4πρ (Vc + υi) υir dr (2.10)
reescribiendo estas ecuaciones en términos de λi, λc y x, y de la solidez del rotor en
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En la condición de vuelo estacionario λc = 0, por lo tanto φ = υi/Ωr = λi/x,
entonces, se puede reescribir la ecuación (2.11) como:
φ2 + (aσ/8)φ− (aσ/8) θ = 0 (2.12)
2.3.3 Modelos de Estela del Rotor
Dado que el único flujo a través del rotor en vuelo estacionario es debido al campo
de velocidad creado por los vórtices continuos y por las láminas de vórtice, y puesto
que la distribución de la vorticidad es determinada por este campo de velocidad, el
problema para calcular el flujo se vuelve extremadamente complejo y no es factible
una solución puramente analítica.
Goldstein presenta en [17] un análisis más exacto para láminas de vórtices, que
se muestra gráficamente en la Figura 2.6, en función de un factor k, del número de
palas, la posición radial del elemento, y el flujo de incidencia φ, en este caso para 2
palas.
Figura 2.6. Factores de circulación de Goldstein [17].
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2.4 Fundamentos del Análisis Modal
El análisis modal es el proceso de determinar las características dinámicas inhe-
rentes de un sistema en frecuencias naturales, factores de amortiguamiento y formas
modales, y utilizarlas para formular un modelo matemático para conocer su com-
portamiento dinámico. El modelo matemático se conoce como el modelo modal del
sistema y la información para las características como sus datos modales [18].
2.4.1 Aplicaciones
Las aplicaciones del análisis modal están relacionadas con el modelo modal, la solu-
ción de problemas y el análisis. Algunas aplicaciones engloban directamente datos
modales de una medición, mientras que otras usan estos datos para un análisis pos-
terior. A continuación se describen algunas aplicaciones importantes.
2.4.1.1 Correlación de un Modelo de Elemento Finito con Resultados
Experimentales
Un modelo de elemento finito (FEM2), esta formado de matrices de masa y rigidez,
sin embargo debido a la complejidad e incertidumbre de alguna estructura, no es
realista esperar que tal modelo sea fielmente representativo. Una aproximación e-
sencial sería tomar una medición de la estructura, obtener su modelo modal y co-
rrelacionarlo con el modelo de elemento finito. La base de esta correlación, es que
el modelo modal (aunque incompleto debido a la falta de un número suficiente de
modos de vibración y la localización de mediciones), representa el comportamiento
dinámico de la estructura, por lo tanto se puede utilizar para corregir el modelo de
elemento finito.
2Por su nombre en inglés Finite Element Method.
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2.4.1.2 Modificaciones Estructurales
Una modificación estructural realiza cambios en la masa, rigidez o amortiguamiento
de un sistema dinámico. Estos cambios físicos alteran el comportamiento dinámico
del sistema. Usando un modelo modal y la simulación se puede derivar el efecto en el
comportamiento por cambios estructurales reales. Esto es útil en el diseño para opti-
mizar las características dinámicas de un nuevo diseño o mejorar el comportamiento
dinámico de una estructura.
2.4.1.3 Predicción de Respuesta
Ya que se tiene un modelo modal de una estructura, determinado de manera ade-
cuada, es posible predecir la respuesta estructural para cualquier fuerza de en-
trada. Un modelo modal obtenido experimentalmente proporciona factores de amor-
tiguamiento que son esenciales para la predicción exacta de una respuesta.
2.4.1.4 Detección de Daño Estructural
La detección de daños estructurales invisibles es prioridad en la industria de la
aeronáutica. La detección de un daño estructural con un análisis modal, se basa en
que las respuestas dinámicas de una estructura varían debido a un daño inherente,
así es posible identificar el daño a partir de una variación en la respuesta estructural,
ya que existe una relación entre el daño y el cambio en los parámetros modales de
una estructura.
2.4.1.5 Control de Vibración
Para el control activo de vibraciones en una estructura, es imperativo que exista un
modelo matemático preciso que delimite sus características dinámicas, entonces el
análisis modal es una buena herramienta para obtener esta información.
23
Capítulo 2. Marco Teórico
2.4.2 Análisis Modal Experimental
Una prueba modal es una técnica experimental utilizada para obtener el modelo
modal de un sistema vibratorio lineal invariante en el tiempo (LTI3). La base teórica
se da al establecer la relación entre la respuesta de vibración y la excitación en
la misma u otra ubicación en función de la frecuencia de excitación. Esta relación
se conoce como función de respuesta de frecuencia o FRF4. Las combinaciones de
excitación y respuesta en diferentes lugares conducen a un conjunto completo de
funciones de respuesta en frecuencia (FRFs) que pueden ser representadas colectiva-
mente por una matriz FRF del sistema.
2.4.2.1 Función de Respuesta en Frecuencia
El objetivo de un análisis modal experimental es adquirir una función de la res-
puesta en frecuencia (FRF) de una estructura. Un análisis en el dominio del tiempo
es obtenido, ya sea por una respuesta a un impulso libre, o debido a excitaciones
ambientales. Existen variedad de métodos para llevar a cabo este tipo de mediciones,
el método más común consiste en excitar una estructura con una fuerza conocida
y medir tanto la fuerza de entrada como la respuesta sobre la estructura, como
resultado se obtienen un grupo de datos de FRF que pueden utilizarse en el análisis
modal para construir un modelo modal de la estructura.
El análisis modal experimental es una identificación de sistemas; el enfoque
tradicional es proporcionar una entrada conocida, medir la salida y proceder con la
identificación del sistema. Para la medición, se usa una entrada de fuerza para que la
FRF pueda derivarse directamente de la información de fuerza y respuesta. La fuerza
de excitación puede ser aleatoria, senoidal, periódica o de impacto; teóricamente, el
tipo de fuerza no importa ya que la FRF se define como la relación entre la respuesta
y la fuerza.
3De su nombre en inglés Linear Time Invariant.
4Por sus siglas en ingles Frequency Response Function.
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El supuesto de que la estructura de prueba se comporta de forma lineal es
esencial para obtener una medición FRF precisa. Para una estructura que no sigue
la suposición de linealidad, sabemos que el análisis modal normal a partir de los
datos FRF medidos sólo puede representar un modelo matemático linealizado para
la estructura. La otra suposición esencial es la propiedad de reciprocidad de la estruc-
tura. Además, la medición de FRF no puede tener éxito si las propiedades dinámicas
de una estructura varían durante la medición, por esta razón, se requiere que sea
invariante en el tiempo.
La gráfica de fase de una FRF puede proporcionar información adicional, ya
que teóricamente, un modo de vibración causaría un cambio de fase de 180 grados, y
con la presencia de amortiguamiento, el cambio de fase es menor. Para una medición
real, el diagrama de fase es muy sensible al ruido, esto significa puede haber cambios
de fase debido a razones distintas a la resonancia, para este caso, la gráfica de fases
no es una fuente útil de información para identificar los modos de vibración.
Por último, durante una prueba modal con excitación aleatoria o de impacto,
es aconsejable inspeccionar visualmente la llamada función de coherencia. La función
de coherencia representa un nivel estadístico de confianza en la estimación de una
FRF obtenida a partir de la medición y también es un índice del grado de causalidad
entre la entrada y la salida (es decir, si el valor medido como respuesta es entera-
mente debido a la entrada medida). La mala coherencia puede deberse a una serie
de factores de carácter aleatorio o sistemático, por ejemplo, la contaminación acús-
tica aleatoria de las mediciones, las fugas, la resolución de frecuencias insuficiente
o las no linealidades en la estructura. Sin embargo, las fuentes aleatorias de error
generalmente se pueden minimizar tomando muchos promedios [19].
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2.4.2.2 Configuración General de una Medición
Una medición típica se constituye por tres partes. Tomando un caso con una simple
entrada y salida, la primera parte consiste en generar la fuerza de excitación y
aplicarla a la estructura de prueba. La segunda parte en medir y adquirir los datos
de respuesta y la tercera parte en proporcionar el procesamiento de señal para derivar
los datos de una FRF a partir de la fuerza y la respuesta.
La primera parte de la configuración es un mecanismo de excitación donde se
aplica una fuerza de suficiente amplitud y frecuencia a la estructura. Hay diferentes
tipos de equipos de excitación que son capaces de excitar una estructura; los dos
más comunes son el agitador electrodinámico (shaker) y el martillo (hammer).
Figura 2.7. Configuración de la medición con excitación de martillo [18].
2.4.2.3 Mecanismos de Exitación
Un martillo es un dispositivo que produce un pulso de fuerza de excitación a la
estructura de prueba. Consta de una punta, un transductor de fuerza, una masa
de equilibrio y un mango. La punta del martillo se puede cambiar para alterar la
dureza, los materiales típicos para la punta son; caucho, plástico y acero. La dureza
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de la punta junto con la superficie de la estructura a ensayar, está directamente
relacionada con la gama de frecuencias de la fuerza del impulso de entrada. Este es
el único mecanismo para controlar los componentes de frecuencia de la excitación en
una prueba de martillo.
Un agitador electromagnético, también conocido como agitador electrodinámico,
es el otro de los elementos más comunes utilizados en la prueba modal. Consiste en
un imán, un bloque móvil y una bobina en el imán. Cuando una corriente eléctrica
procedente de un generador de señales pasa a través de la bobina dentro del agitador,
se genera una fuerza proporcional a la corriente y la densidad de flujo magnético que
impulsa el bloque móvil. Un agitador electromagnético tiene una amplia frecuencia,
amplitud y rango dinámico.
2.4.2.4 Mecanismo de Medición de la Respuesta
Un acelerómetro es el sensor más común para la prueba modal, mide la aceleración de
una estructura y emite la señal en forma de voltaje; esta señal será transformada por
un acondicionador de señal antes de ser procesada por un analizador, otro hardware
o software. El acelerómetro no asume las propiedades de la estructura medida como
la linealidad, un acelerómetro sólo registra la aceleración en el lugar de medición.
2.4.2.5 Fuerzas de Excitación
El método de excitación es importante para llevar a cabo pruebas precisas, en la
práctica la exactitud de los datos de una FRF dependen entre muchos factores de
la elección del tipo de excitación. Se describen de manera breve los métodos más
comunes.
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Sinusoidal Una entrada sinusoidal es la más tradicional en una prueba modal,
la fuerza contiene una sola frecuencia, y la excitación se realiza en una banda de
frecuencias permitiendo que la estructura tenga una vibración armónica. Esta ex-
citación es efectiva para una estructura con alto nivel de vibración.
Aleatoria Contiene todas las frecuencias dentro del un rango de frecuencias. Para
una estructura que se comporta de forma no lineal, la excitación aleatoria tiene la
tendencia a linealizar el comportamiento en la medición. La función de respuesta
de frecuencia derivada de la medición de excitación aleatoria será entonces la FRF
linealizada. Esta FRF a pesar de no proporcionar más información sobre la no lin-
ealidad, es una función muy útil, ya que se percibe como la mejor estimación de
FRF para la estructura. Además modela correctamente la cantidad de disipación de
energía de la estructura durante la vibración.
Impacto El dominio del tiempo de un impacto es un impulso con frecuencia in-
controlable. En términos de hardware, es relativamente más simple, conveniente y
portable para pruebas en campo y laboratorio. Evita el problema de interacción en-
tre la estructura debido a la ausencia de conexión física, esto se traduce en que es
posible medir cantidades precisas de amortiguamiento.
2.5 Respuesta Aeroelástica en Helicópteros
Si en el análisis de un sistema dinámico estructural se incluye una carga aero-
dinámica, entonces el fenómeno dinámico resultante puede ser clasificado como un
fenómeno aeroelástico.
Las cargas aerodinámicas en una pala de un helicóptero varían considerable-
mente alrededor del disco del rotor a medida que el helicóptero se mueve, sin embargo
en vuelo constante estas cargas son periódicas. Las fuerzas del rotor y los momentos
28
Capítulo 2. Marco Teórico
que causan la vibración son transmitidos al fuselaje desde las palas al centro del ro-
tor y luego, por medio del eje de transmisión del rotor principal a la caja de cambio
y finalmente al fuselaje en los puntos de unión de la caja de cambios.
Estas cargas surgen de las fuerzas aerodinámicas sobre las palas del rotor,
junto con las fuerzas de inercia producidas por los movimientos de aleteo y retroceso
de la pala; existe un movimiento elástico en las puntas en respuesta a estas fuerzas
aerodinámicas. La distribución de flujo no uniforme por acción del movimiento de las
palas, propicia la creación de vórtices en las puntas, y se tiene además un encuentro
de una pala y el vórtice de punta de la pala anterior. El vórtice de punta induce una
gran carga aerodinámica, y se da en aumento la separación de flujo muy cerca de la
punta, esta creación de flujo inestable produce vibraciones no deseadas.
Los fenómenos aeroelásticos en un helicóptero pueden ser clasificados por sus
grados de libertad, los cuales se encuentran acoplados [20]. La dinámica de una sola
pala es de interés, aunque el acoplamiento entre palas puede estar presente a través
del sistema de control de cabeceo o de la aerodinámica de una estela. Los grados
de libertar de una sola pala incluyen el movimiento de un cuerpo rígido en el caso
de un sistema articulado así como el movimiento elástico, los movimientos elásticos
de interés incluyen flexión en dos direcciones y torsión, éstas deformaciones elásticas
son generalmente acopladas.
Además los problemas aeroelásticos de una pala individual y los grados de
libertad pueden acoplarse con los grados de libertar del cuerpo rígido del fuselaje
en vuelo, así como las deformaciones elásticas del fuselaje. En efecto, un modelo
aeroelástico completo de un helicóptero involucra un modelo dinámico con un gran
número de grados de libertar.
29
Capítulo 2. Marco Teórico
2.5.1 Problemas de Vibración
La vibración en general se puede dividir en dos tipos: externa y auto-excitada. La
vibración externa es aquella en la cual, teniendo un sistema de masa, resorte y
amortiguador, éste es forzado a vibrar por alguna fuerza externa. La amplitud de la
vibración puede variar dependiendo de la proporción de los elementos en el sistema
y de la frecuencia de la fuerza aplicada [21].
La vibración auto-excitada es aquella en la cual no se requiere una fuerza ex-
terna, cuando este tipo de vibración ocurre, el sistema está en estado inestable y
cualquier pequeña perturbación puede ocasionar una oscilación de amplitud cre-
ciente. Algunos ejemplos de vibración auto-excitada en un helicóptero convencional
son: la « resonancia en tierra » y el « aleteo inestable5 ».
Esencialmente en la resonancia en tierra, ocurre el movimiento de retroceso
acoplado con una oscilación traslacional de la cabeza del rotor. Este es un meca-
nismo de vibración que involucra el movimiento de las palas sobre sus bisagras y
el movimiento del helicóptero en conjunto con el tren de aterrizaje. Cuando las
frecuencias de los dos movimientos se aproximan ocurre una agitación violenta en la
aeronave, y si no es amortiguada podría resultar en una completa destrucción.
Cuando se da la condición de aleteo inestable, en la pala ocurre un fenómeno
acoplado de flexión y torsión debido a las fuerzas aerodinámicas. Otro ejemplo pecu-
liar de vibración auto-excitada que se encuentra en la operación de rotores conforma-
dos por dos palas, es un fenómeno llamado « palas entrelazadas6 », por la apariencia
de las trayectorias trazadas por las puntas de las palas, este tipo de condición puede
ser una estabilidad aerodinámica o un tipo de aleteo inestable.
5Mejor conocido por su nombre en inglés flutter.
6Por su nombre en inglés blade weaving.
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2.5.1.1 Fuentes de Energía para Vibración Forzada
Las fuentes de energía que suministran las fuerzas alternantes al helicóptero son tres:
fuerzas del aire que actúan en los rotores, vibraciones del motor y fuerzas del aire
que actúan en el fuselaje y las partes no rotativas, de las cuales, las dos primeras
tienen mayor importancia; las vibraciones del motor son importantes con respecto a
la comodidad del piloto y fatiga estructural.
2.5.1.2 Fuerzas de Excitación Aplicadas a las Palas del Rotor
Las fuerzas aerodinámicas alternantes que actúan sobre la pala del rotor, se deben
casi en su totalidad a las variaciones periódicas encontradas en el vuelo hacia ade-
lante. El vuelo estacionario es esencialmente una condición constante, y las fuerzas
aerodinámicas periódicas que surgen son debido a efectos secundarios, tales como la
perturbación al pasar cerca de vórtices.
2.5.1.3 Flexión Periódica en las Palas
Las palas del rotor no son rígidas, sino que se flexionan tanto en la dirección de
aleteo como de retroceso. De hecho, la pala de un rotor se comporta más como
una cuerda, que como una varilla rígida. La pala puede doblarse en cualquiera de
sus modos naturales, como se muestra en la Figura 2.8. La frecuencia con que se
producen estos modos de flexión, depende de las características de distribución de
masa y rigidez de la pala, así como de la velocidad de rotación de la pala.
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Figura 2.8. Modos naturales de flexión en la pala [21].
Debido a que la fuerza centrífuga tiene un efecto de rigidez en el sistema, la
frecuencia natural de cada modo aumenta a medida que aumenta la velocidad de
rotación. Se ha encontrado que para las palas de distribución convencional de masa
y rigidez, el primer modo natural de flexión se produce a una frecuencia entre dos y
tres veces la velocidad del rotor.
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Pala del Rotor Principal:
Caracterización
3.1 Introducción
En este capítulo se detallan las especificaciones estructurales y de operación que se
refieren al rotor principal, y en específico de las palas. Se realiza la caracterización
del perfil aerodinámico de la pala a partir de análisis numéricos por volumen finito
y la Teoría de Línea de Sustentación1. Seguido del cálculo de la distribución de em-
puje o fuerza de sustentación generada por el movimiento de las palas a partir de la
Teoría de Elemento de Pala (BET2), teniendo en cuenta solo factores aerodinámi-
cos. Por la parte estructural, se logra un análisis modal por elemento finito de la
pala, considerando las especificaciones técnicas y geométricas proporcionadas por el
fabricante.
1Dado su nombre en inglés Lifting Line Theory.
2Por el término en ingles Blade Element Theory.
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3.2 Especificaciones de Helicóptero Bell 206L
El helicóptero Bell 206L, es utilizado en transporte corporativo, servicio público,
ambulancias aéreas, para apoyo en plataformas petroleras y control de incendios.
Tiene la capacidad de albergar a un piloto y hasta seis pasajeros, o el equivalente
en equipo y material para las tareas correspondientes de rescate y apoyo.
Es un helicóptero con una configuración estándar de un rotor principal y un
rotor de cola. El rotor principal pertenece a la categoría de rotores semi-rígidos,
dicho rotor esta conformado por dos palas. La cabeza del rotor está diseñada con un
ángulo de pre-cono, el sistema de sujeción de la pala es montado con bisagras para el
movimiento de paso o retroceso, y el movimiento de aleteo se da por simple flexión
de cada pala.
Figura 3.1. Rotor principal Helicoptero Bell 206L.
3.2.1 Rotor Principal
Las características de operación del rotor principal utilizadas se obtienen del Manual
de Mantenimiento del fabricante [22], estas son desglosadas en la Tabla 3.1.
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Tabla 3.1. Parámetros de operación y dimensiones del rotor principal [22].
Diámetro 37 ft (11.27 m)
Cuerda 1 ft 0.96 in (0.3292 m)
Área del disco 1075.2 ft2 (99.89 m2)
Torcimiento 11° aprox
Ángulo de aleteo ± 8.5°
RPM 394
En la Figura 3.2, se detalla el esquema de la pala, donde se divide por esta-
ciones, que indican la longitud sobre la envergadura de la pala en pulgadas, cabe
resaltar que las más importantes para este análisis son las la estación 18.5 que co-
rresponde al punto de sujeción de la pala y la estación 218.87, donde se considera
la envergadura total de la pala. Teniendo por tanto, para cálculos aerodinámicos un
radio efectivo, Refe = 5.559 m y una punta de xp = 0.076 m con un radio total
R = 5.635 m.
Figura 3.2. Esquema de la pala del rotor principal [22].
3.3 Caracterización del Perfil Aerodinámico
La geometría del perfil aerodinámico se determina a partir del dibujo a escala que se
encuentra en el Manual de Mantenimiento, mostrado en la Figura 3.3. El perfil de
la pala esta compuesto estructuralmente por cinco elementos: larguero, espaciador,
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núcleo, piel y franja en el borde de salida. Del contorno de este perfil se obtuvieron
los puntos en coordenadas (x, y) que delimitan la forma del perfil aerodinámico; es
escalado de manera unitaria para facilitar cálculos adimensionales. Ver apéndice A.
Figura 3.3. Esquema del perfil aerodinámico [22].
La caracterización aerodinámica de las curvas de sustentación del perfil ante-
rior, se muestran en la Figura 3.4, se obtuvieron a partir del código de XFLR5
de acuerdo a la Teoría de Línea de Sustentación y a partir de una simulación
de Dinámica de Fluidos Computacional (CFD) en ANSYS-Fluent®. El número
de Reynolds al que se encuentra la punta de la pala en operación corresponde a
Re = 6.2× 106, esta es la mayor velocidad que puede alcanzar cualquier sección de
la pala, esto de acuerdo al dato de la velocidad de giro especificada en el manual.
Se utiliza como primera aproximación este valor del número adimensional, en los
análisis aerodinámicos que se presentan en la Figura 3.4. Posteriormente se realizan
los mismos análisis para números de Reynolds más bajos utilizando solamente el
código XFLR5, pues permite obtener resultados en un menor tiempo, estos datos se
muestran en las Figuras 3.5 y 3.6.
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XFLR5, Re = 6 000 000, Ncrit = 9
XFLR5, Re = 6 000 000, Ncrit = 7
Fluent, k-ǫ, Re = 6 000 000
Fluent, Spalart, Re = 6 000 000
Figura 3.4. Curvas de sustentación en Ansys-Fluent y XFLR5.
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XFLR5, Re = 500 000, Ncrit = 9
XFLR5, Re = 1 000 000, Ncrit = 9
XFLR5, Re = 2 000 000, Ncrit = 9
XFLR5, Re = 4 000 000, Ncrit = 9
XFLR5, Re = 6 000 000, Ncrit = 9
Figura 3.5. Curvas de sustentación en XFLR5.








XFLR5, Re = 500 000, Ncrit = 9
XFLR5, Re = 1 000 000, Ncrit = 9
XFLR5, Re = 2 000 000, Ncrit = 9
XFLR5, Re = 4 000 000, Ncrit = 9
XFLR5, Re = 6 000 000, Ncrit = 9
Figura 3.6. Curva coeficiente de sustentación y resistencia al avance en XFLR5.
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De estos datos se calcula la pendiente de sustentación, la parte lineal puede re-





CL = 0.1143α + 0.037
Los análisis realizados con anterioridad, tienen el objetivo de caracterizar en su
totalidad el perfil aerodinámico, ya que esta información no se encuentra disponible
públicamente.
3.3.1 Resultados del Análisis Numérico CFD
Para la simulación de Dinámica de Fluidos Computacional (CFD3), se utiliza una
discretización del área del fluido de 21660 elementos, refinando en los bordes cercanos
al perfil, y en el borde de salida, como se muestra en la Figura 3.7. La simulación
se realiza para ángulos de ataque de −15° a 15° a un Reynolds de Re = 6× 106, se
usan dos modelos de turbulencia diferentes k− ǫ y Spallart-Almaras para corroborar
los resultados obtenidos, en ambos casos los residuales convergieron antes de 5000
iteraciones.
La pendiente de la curva de sustentación para ambos modelos se mantiene, sin
embargo a ángulos de ataque mayores a 10° y menores de 9° los valores del coeficiente
de sustentación divergen en cuanto a los modelos de turbulencia en 0.08, este no es
un error representativo, así que se toman como válidas ambas simulaciones.
3Por su nombre en inglés Computational Fluid Dynamics.
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Figura 3.7. Discretización del área del fluido en dos dimensiones.
La Figura 3.9 muestra los contornos de presión con el modelo de turbulencia
k − ǫ, a cero grados en el ángulo de ataque, así como la distribución de la presión a
lo largo de la cuerda del perfil en la Figura 3.8. Obteniendo además la distribución
de velocidad del flujo, con una velocidad mínima de Vmin = 0.129 m/s en el intradós
cerca del borde de salida y una velocidad máxima de Vmax = 259 m/s en el borde
de entrada hacía el intradós, representadas en la Figura 3.10, como contornos de
velocidad.
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Figura 3.8. Distribución de presión sobre el perfil.
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Figura 3.9. Contornos de presión [Pa] con modelo a k − ǫ Re = 6× 106, α = 0°.
Figura 3.10. Contornos de velocidad [m/s] con modelo k − ǫ a Re = 6× 106, α = 0°.
3.4 Empuje Generado por las Palas
Se realiza el cálculo del empuje en la condición de vuelo estacionario, que es determi-
nado por la densidad, la velocidad, la curva de sustentación del perfil, y el radio de la
pala, esto a partir de la Teoría de Elemento de Pala descrita en la sección 2.3, donde
primero es necesario precisar el ángulo de incidencia del flujo para la condición de
vuelo estacionario.
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3.4.1 Cálculo del Ángulo de Incidencia del Flujo
Para determinar el ángulo de incidencia del flujo denotado por el símbolo φ, se calcula
de acuerdo a la ecuación (2.12). Aclarando que las ecuaciones están en función de
una longitud radial unitaria x = r/R, donde r es la posición radial a lo largo de
la pala. El ángulo de incidencia esta en función de la solidez local del rotor, que es
determinada a partir de σ, descrita por la siguiente ecuación:
σ = bc/πRx
Considerando los siguientes valores, correspondientes a la geometría de la pala
y parámetros de operación del rotor, se determina el cambio del ángulo de incidencia
del flujo para la condición de vuelo estacionario, indicado en la Figura 3.11.
ρ = 1.225 kg/m3 R = 5.6350 m
Ω = 41.2596 rad/s c = 0.3292 m
θa = −11 a = 0.1143
θ0 = 11 b = 2
CL0 = 0.037
















Figura 3.11. Variación del ángulo de incidencia con respecto a la posición radial en la pala.
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3.4.2 Empuje Generado en Vuelo Estacionario
Se calcula el empuje generado por el giro de las palas en la condición de vuelo
estacionario, utilizando la ecuación (2.8). Considerando una variación lineal en el








[a(θax+ θ0 − φ) + CL0 ] x
2 dx
calculando el empuje total para los valores correspondientes al manual de operación
del Helicóptero Bell 206, y a la curva de sustentación de la sección 3.3.
Se obtiene un empuje total de 13.325 KN que corresponde unicamente al gener-
ado por la acción del giro de las palas. La curva mostrada en la Figura 3.12 representa
el empuje generado a lo largo del radio adimensional de una de las palas.












Figura 3.12. Empuje generado como función del radio en la pala.
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3.5 Análisis Modal por Elemento Finito
Con los datos especificados en las secciones 3.1 y 3.2, se realiza un modelo por
computadora (CAD), considerando el perfil sobre el plano XY , y la proyección de
éste sobre el eje Z. Dicho modelo es usado para el análisis modal de elemento finito
a través del software ANSYS Workbench®.
3.5.1 Análisis Modal
El análisis modal, teniendo el modelo en computadora, consta básicamente de la
asignación del material, discretización de elementos, condiciones de frontera y proce-
samiento de la información; estos se desglosan a continuación:
Asignación del material. Los principales materiales utilizados en la construcción
de la pala son: aluminio y panel, tipo panal de abeja, de aluminio. Estos son asignados
en el software como cuerpos sólidos y láminas, con el espesor de acuerdo al Manual
del Fabricante. La relación de propiedades para cada material se muestra en la Figura
3.13 en conjunto con la Tabla 3.2.
Figura 3.13. Representación de los materiales en una sección de la pala [22].
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Tabla 3.2. Propiedades del material
Material Propiedades
1, 4 Aluminio 2024 E = 71 GPa, ρ = 2.7 g/cm3, ν = 0.3
2 Aleación de Aluminio QQ-A-250/5 [23] E = 73 GPa, ρ = 2.74 g/cm3, ν = 0.3
3 Panel de abeja de Aluminio [24] Eeq = 71 GPa, GL = 440 MPa,
GW = 220 MPa, ρc = 0.0832 g/cm3
Discretización de elementos. La discretización de elementos consta de un ma-
llado de elementos tetraedros utilizando el elemento SOLID186. Se obtienen un total
de 23430 elementos, con un tamaño mínimo de elemento 0.012938 m y máximo
0.064688 m.
Condiciones de frontera. Se restringe el movimiento donde se encuentra el ba-
rreno para el tornillo de sujeción, esto es permitiendo solo un grado de libertad para
el movimiento de retroceso; simulando así el empotramiento en ese punto de la pala.
Resultados del análisis modal. Al finalizar el análisis modal, se obtienen las
frecuencias naturales en un rango de 0 − 100 Hz, calculando un total de 8 modos
de vibración. En la Tabla 3.3, se muestra la relación de modos de vibración con su
respectiva frecuencia natural.
Se presentan las formas de los modos de vibración en la Figura 3.14. En la
primera frecuencia natural se presenta un modo de flexión con un desplazamiento
máximo en la punta de 0.6152 m, igual que en los siguientes dos modos, con defor-
maciones máximas en la punta de 0.6954 m y 0.7135 m respectivamente. El primer
modo de torsión se da a la frecuencia de 26.807 Hz, el resto de la clasificación modal
se describe en la Tabla 3.3. En particular el séptimo modo presenta propiedades de
flexión y torsión.
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Tabla 3.3. Propiedades modales de simulación









(a) Primer modo de vibración en simulación, ω1 = 4.477 Hz.
(b) Segundo modo de vibración en simulación, ω2 = 7.4439 Hz.
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(c) Tercer modo de vibración en simulación, ω3 = 14.611 Hz.
(d) Cuarto modo de vibración en simulación, ω4 = 26.807 Hz.
(e) Quinto modo de vibración en simulación, ω5 = 43.014 Hz.
46
Capítulo 3. Pala de Rotor Principal: Caracterización
(f) Sexto modo de vibración en simulación, ω6 = 47.454 Hz.
(g) Séptimo modo de vibración en simulación, ω7 = 63.521 Hz.
(h) Octavo modo de vibración en simulación, ω8 = 88.696 Hz.
Figura 3.14. Modos de vibración y frecuencias naturales.
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3.6 Sumario
A manera de síntesis de este capítulo, se tienen las especificaciones de operación del
Helicóptero Bell 206 y las características geométricas de la pala obtenidas del manual
del fabricante. Recalcando que el perfil de la pala no se encuentra como información
disponible, y fue necesaria la caracterización aerodinámica a partir de la geometría
especificada en el manual. Asumiendo los resultados de las primeras secciones del
capítulo, se realiza de manera preliminar, un análisis modal numérico por medio del
método de elemento finito, obteniendo así una aproximación de las características





En este capítulo se describe el procedimiento experimental realizado para obtener las
propiedades dinámicas de la pala del rotor. Presentando los resultados en términos
de la frecuencia natural, amortiguamiento y modos de vibración.
4.2 Análisis Modal Experimental
Se busca describir el comportamiento dinámico de la pala del rotor principal a partir
de su respuesta en frecuencia (FRF). Para ello se realiza un análisis modal experi-
mental que consistente en medir la relación de la respuesta de la pala debida a una
fuerza de excitación; ésta experimentación se detalla en las siguientes secciones.
4.2.1 Diseño del Experimento
Para obtener la FRF de la pala del rotor, se elabora una prueba modal de martillo
(hammer testing) con la pala estando sujeta en el rotor principal. Tomando como
variable diferentes puntos de excitación; en las siguientes secciones se describe el
material utilizado, la metodología a seguir y la distribución de los puntos de medición.
Se registran los resultados para una banda de frecuencias de 0− 100 Hz.
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4.2.1.1 Material y Equipo





(a) Analizador de señales (b) Martillo (c) Acelerómetro
Figura 4.1. Equipo experimental
Tabla 4.1. Especificaciones técnicas
Analizador de señales Data Physics QUATTRO
Acelerómetro PCB 352C68, sensibilidad 98.7 mV/g
Martillo PCB, sensibilidad 22.5 mV/N
4.2.1.2 Metodología Experimental
El desarrollo de la experimentación consta de 4 partes principales, descritas a con-
tinuación:
1. Conexión del equipo. El martillo y el acelerómetro (ver Figura 4.1) son
conectados a las entradas 1 y 2 del analizador de señales, y este a su vez se
enlaza al software Signal Calc® instalado previamente en la computadora. El
acelerómetro es colocado en una posición cerca del borde de ataque en la punta
de la pala, como se ejemplifica en la Figura 4.2.
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Figura 4.2. Diagrama de conexión de la prueba experimental
2. Configuración del analizador de señales. Se configura el software Signal
Calc® de acuerdo a las especificaciones técnicas del martillo y el acelerómetro
mostradas en la Tabla 4.1, registrando frecuencias de 0− 100 Hz.
3. Localización de los puntos de medición. Se distribuyen 22 puntos de
medición igualmente espaciados a lo largo de la pala en dos filas, cerca del
borde de ataque y del borde de salida respectivamente. Como se muestra en
la Figura 4.3, estos puntos corresponde a la localización donde se efectúan los
impactos de entrada o excitación. El primer punto también corresponde a la
posición del acelerómetro que es donde se registra la respuesta.
Figura 4.3. Distribución de puntos de medición
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4. Ejecución de las mediciones. En este paso de la experimentación, en cada
punto de entrada se realizan 5 excitaciones, que son registradas y promediadas
directamente en el analizador de señales.
4.3 Análisis de Resultados
Aquí se describen los resultados obtenidos después de la experimentación, los datos
de entrada y salida son analizados y procesados en el software Signal Calc®. Poste-
rior a esto se obtienen las gráficas de FRF para cada punto de medición.
4.3.1 Señales de Entrada y Salida
La gráfica de la señal de entrada indica la intensidad del impulso, y permite verificar
el comportamiento del mismo, se muestra en la Figura 4.4 la excitación en el primer
punto.












Figura 4.4. Señal de impulso en el punto 1.
La señal que se observa en la Figura 4.5, es la respuesta al impulso realizado
en el punto 1. El acelerómetro mide la amplitud de la respuesta en aceleraciones
(gravedades).
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Figura 4.5. Respuesta al impulso en el punto 1
4.3.2 Función de Respuesta en Frecuencia
La FRF de cada medición se calcula en Signal Calc® bajo la Transformada Rápida de
Fourier (FFT1). En la Figura 4.6 se muestran las FRF de los 22 puntos de medición,
y en específico en la Figura 4.7 para el punto 1, que representa la entrada y salida
en el mismo lugar. De aquí es posible obtener los parámetros dinámicos de la pala,
correlacionando las FRF de todos los puntos.

















Figura 4.6. Espectros de Función de Respuesta en Frecuencia.
1De su nombre en inglés Fast Fourier Transform.
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Figura 4.7. Función de Respuesta en Frecuencia
4.3.3 Coherencia y Fase
En la medida de corroborar que los datos obtenidos son fiables, se verifica la función
de coherencia. En la Figura 4.8 se muestra la coherencia para la primera medición,
se observa que a frecuencias menores de 10 Hz, existe una coherencia menor a 1,
esto es, que se tiene una menor respuesta entre la entrada y la salida y puede ser
a causa del tipo de sensor que se utilizó. Sin embargo se pudieron localizar las dos
frecuencias naturales entre el rango de 0 y 10 Hz.













Figura 4.8. Función de coherencia en el punto 1.
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Como inicio para definir los modos de vibración, se observa la fase de la FRF
pudiendo identificar las frecuencias donde se dan los cambios en el ángulo de fase,
se muestra la gráfica correspondiente al punto 1 en la Figura 4.9.















Figura 4.9. Comportamiento del ángulo de fase en el punto 1.
4.3.4 Parámetros Modales
Utilizando las FRF experimentales y el software ME’scopeVES™ se obtienen los
principales parámetro modales. Se extraen los modos de vibración con su respectiva
frecuencia natural y el porcentaje de amortiguamiento, estos valores se muestran en
la Tabla 4.2, visualizándose un total de 12 formas modales en el rango de 0−100 Hz.
4.3.4.1 Modos de Vibración, Frecuencias Naturales y Amortiguamiento
El software ME’scopeVES™, permite visualizar cada una de las formas modales asig-
nando cada FRF experimental a un nodo de una animación como se observa en la
Figura 4.10, manteniendo la misma distribución que en la Figura 4.3.
Ilustrando cada modo de vibración de la pala, comenzando en 4.4395 Hz hasta
88.696 Hz, en las Figuras 4.11 - 4.22. De ahí se puede observar que se tienen los cuatro
primeros modos de flexión en las primeras frecuencias naturales, el comportamiento
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gráfico del primer modo no se visualiza claramente, sin embargo, por los rasgos que
presenta se identifica como un modo de flexión. El primer modo de torsión se da a
la frecuencia de 27.6 Hz, de ahí que los siguientes dos modos sean torsionales. En la
Tabla 4.2 se presenta la clasificación de las formas modales que se obtuvieron.
Tabla 4.2. Resultados Experimentales
Frecuencia Amortiguamiento
No. Modo Tipo natural ωn [Hz] ζ [%]
1 Flexión 4.85 1.210
2 Flexión 7.73 0.718
3 Flexión 13.9 1.080
4 Flexión 21.1 0.651
5 Torsión 27.6 0.683
6 Torsión 35.9 1.490
7 Torsión 39.2 1.250
8 Flexión 48.7 0.218
9 Flexión 62.3 1.530
10 Flexión 70.5 0.254
11 Flexión 72.4 0.173
12 Flexión 88.3 3.230
Figura 4.10. Distribución de nodos
56
Capítulo 4. Caracterización Experimental
Figura 4.11. Primer modo de vibración, frecuencia natural ω1 = 4.85 Hz.
Figura 4.12. Segundo modo de vibración, frecuencia natural ω2 = 7.73 Hz.
Figura 4.13. Tercer modo de vibración, frecuencia natural ω3 = 13.9 Hz.
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Figura 4.14. Cuarto modo de vibración, frecuencia natural ω4 = 21.1 Hz.
Figura 4.15. Quinto modo de vibración, frecuencia natural ω5 = 27.6 Hz.
Figura 4.16. Sexto modo de vibración, frecuencia natural ω6 = 35.9 Hz.
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Figura 4.17. Septimo modo de vibración, frecuencia natural ω7 = 39.2 Hz.
Figura 4.18. Octavo modo de vibración, frecuencia natural ω8 = 48.7 Hz.
Figura 4.19. Noveno modo de vibración, frecuencia natural ω9 = 62.3 Hz.
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Figura 4.20. Décimo modo de vibración, frecuencia natural ω10 = 70.5 Hz.
Figura 4.21. Décimo primer modo de vibración, frecuencia natural ω11 = 72.4 Hz.
Figura 4.22. Décimo segundo modo de vibración, frecuencia natural ω12 = 88.3 Hz.
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4.4 Discusión de Resultados
Posterior a la obtención de las propiedades dinámicas de la pala a partir de la
experimentación, se finaliza con una comparación de estas frecuencias naturales y
los resultados obtenidos en la sección 3.5.1, que se muestran con más claridad en
la Tabla 4.3. Es adecuado realizar la comparación ya que los primeros modos de
flexión en la etapa experimental, así como el primer modo torsional, corresponden a
los obtenidos en el análisis por elemento finito.
Una las principales diferencias es que en la experimentación se observa un
mayor espectro de frecuencias, y se tiene un porcentaje de error máximo de 9.73%,
que puede deberse a factores en la simulación, ya sea por el material homogéneo
que se supone o los elementos estructurales que fueron simplificados, así como las
condiciones de frontera que se utilizan. Contrastando los tres primeros modos, en los
resultados experimentales, el primero no tiene una forma muy definida, esto en gran
medida por la coherencia de los datos que se tuvieron, en el caso de los siguientes
resultados, las deformaciones fueron muy claras.
Tabla 4.3. Comparación de frecuencias naturales
Frecuencia Natural Frecuencia Natural Porcentaje
No. Modo Experimental Simulación Error
[Hz] [Hz] [%]
1 4.85 4.4770 7.69
2 7.73 7.4439 3.70
3 13.9 14.611 5.12
4 21.2 – –
5 27.6 26.807 2.87
6 35.9 – –
7 39.2 43.014 9.73
8 48.7 47.454 2.56
9 62.3 63.521 1.96
10 70.5 – –
11 72.4 – –
12 88.3 88.696 0.45
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4.5 Sumario
En este Capítulo se presenta el método experimental utilizado para realizar la prueba
de vibración de libre, se detalla el equipo a utilizar, la configuración de cada una
de las pruebas, el tratamiento de las señales para obtener las propiedades modales
y la interpretación de los mismas. Dando la posibilidad de relacionar la teoría y
la práctica al comparar y analizar los parámetros modales obtenidos en el capitulo
anterior y los resultantes en ésta experimentación.
Además, que es de suma importancia, ya que en el análisis modal experimental
están implícitos todos los parámetro físicos reales, como las propiedades del material,






En este capítulo se expone la propuesta geométrica de la superficie de control secun-
daria posicionada en el borde de salida de cada pala del Helicóptero Bell 206L, así
como el análisis de fuerzas aerodinámicas resultantes por la deflexión de la superficie
de control, y la variación de la respuesta en frecuencia.
5.2 Modelo de la Superficie de Control Secundaria
Partiendo de investigaciones previas sobre casos de estudio en palas de helicóptero
con superficies de control [11], [25], [26], [27], [28] y [29]. Se proponen las dimensiones
de cuerda y envergadura de la superficie de control secundaria, así como el ángulo
de deflexión requerido (δ).
Figura 5.1. Parámetros de la superficie de control secundaria
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La dimensión de cuerda de la superficie de control se propone como el 20 por
ciento de la cuerda de la pala, es decir cs = 0.2c. De acuerdo al artículo [25], la
posición de la superficie de control en una pala de helicóptero debe ser iniciando en
79 % y finalizando en 97 % del radio del rotor, por lo tanto para este caso de estudio
se propone la localización de la superficie de control a 85 % y 96 %, como se indica
en la Figura 5.2.
Se definen como ángulos positivos, la deflexión hacía abajo de la superficie de
control, y negativos la deflexión hacía arriba, esto solo como representación de la
dirección de la deflexión.
Figura 5.2. Localización de la superficie de control secundaria sobre la pala
5.2.1 Fuerzas Aerodinámicas Teóricas
Las fuerzas aerodinámicas se determinan a partir de CFD, primero para una dis-
cretización del flujo de aire en 2D, obteniendo curvas de sustentación con diferentes
deflexiones del la superficie de control secundaria. Posteriormente una simulación del
flujo de aire en 3D sobre las palas en condición de vuelo estacionario, para obtener el
cambio en la distribución de flujo cuando actúa la superficie de control secundaria.
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5.2.1.1 Caracterización de Sustentación en 2 Dimensiones
Se realiza una discretización del área de control para el fluido (aire) alrededor del
contorno del perfil con la superficie de control localizada al 20 % de la cuerda del
perfil. Verificando que se tiene una distribución de elementos uniforme, mostrado en
la Figura 5.3.
Figura 5.3. Discretización del volumen de control para el perfil con superficie de control
secundaria.
Se lleva a cabo una simulación para 6 posiciones de la superficie de control, 3
hacía arriba y 3 en dirección hacía abajo en un rango de -6° a 6°, tomando en cuenta
un número de Reynolds Re = 6 × 106, y ángulo de ataque del perfil de -15° a 15°.
En las Figuras 5.5 a 5.8, se muestran los contornos que se refieren a la distribución
de velocidad para cada deflexión de la superficie de control correspondiente.
De las simulaciones, además, se obtienen los coeficientes de sustentación (CL)
para cada ángulo de ataque con lo que se construyen las curvas de sustentación que
varían de acuerdo a la deflexión de la superficie de control secundaria. Asimismo,
utilizando el software QBlade, se modela el perfil con una superficie de control (ver
Figura 5.4) y se calculan las curvas de sustentación, permitiendo comparar los re-
sultados de sustentación a partir de estas dos teorías. De la Figura 5.11 a 5.16, se
muestra esta variación del coeficiente de sustentación.
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Figura 5.4. Simulación de perfil con superficie de control en QBlade, δ = 4°
Figura 5.5. Contornos de velocidad, modelo k − ǫ, Re = 6× 106, α = 0°, δ = −6°
Figura 5.6. Contornos de velocidad [m/s], modelo k − ǫ, Re = 6× 106, α = 0°, δ = −4°
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Figura 5.7. Contornos de velocidad [m/s], modelo k − ǫ, Re = 6× 106, α = 0°, δ = −2°
Figura 5.8. Contornos de velocidad [m/s], modelo k − ǫ, Re = 6× 106, α = 0°, δ = 2°
Figura 5.9. Contornos de velocidad [m/s], modelo k − ǫ, Re = 6× 106, α = 0°, δ = 4°
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Figura 5.10. Contornos de velocidad [m/s], modelo k − ǫ, Re = 6× 106, α = 0°, δ = 6°
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Fluent, k-ǫ, Re = 6×106, δ = -6
QBlade, Re = 1×106, δ = -6
QBlade, Re = 2×106, δ = -6
QBlade, Re = 4×106, δ = -6
QBlade, Re = 6×106, δ = -6
Figura 5.11. Curva de sustentación, para una deflexión δ = −6°
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Fluent, k-ǫ, Re = 6×106, δ = -4
QBlade, Re = 1×106, δ = -4
QBlade, Re = 2×106, δ = -4
QBlade, Re = 4×106, δ = -4
QBlade, Re = 6×106, δ = -4
Figura 5.12. Curva de sustentación, para una deflexión δ = −4°
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Fluent, k-ǫ, Re = 6×106, δ = -2
QBlade, Re = 1×106, δ = -2
QBlade, Re = 2×106, δ = -2
QBlade, Re = 4×106, δ = -2
QBlade, Re = 6×106, δ = -2
Figura 5.13. Curva de sustentación, para una deflexión δ = −2°
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Fluent, k-ǫ, Re = 6×106, δ = 2
QBlade, Re = 1×106, δ = 2
QBlade, Re = 2×106, δ = 2
QBlade, Re = 4×106, δ = 2
QBlade, Re = 6×106, δ = 2
Figura 5.14. Curva de sustentación, para una deflexión δ = 2°
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Fluent, k-ǫ, Re = 6×106, δ = 4
QBlade, Re = 1×106, δ = 4
QBlade, Re = 2×106, δ = 4
QBlade, Re = 4×106, δ = 4
QBlade, Re = 6×106, δ = 4
Figura 5.15. Curva de sustentación, para una deflexión δ = 4°
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Fluent, k-ǫ, Re = 6×106, δ = 6
QBlade, Re = 1×106, δ = 6
QBlade, Re = 2×106, δ = 6
QBlade, Re = 4×106, δ = 6
QBlade, Re = 6×106, δ = 6
Figura 5.16. Curva de sustentación, para una deflexión δ = 6°
Dentro de los resultados obtenidos de la solución numérica por volumen finito
(CFD), se muestra la distribución de presión a lo largo de la cuerda del perfil, sobre
el intradós y extradós, diferenciando para deflexiones negativas y positivas de la
superficie de control secundaria en las Figuras 5.17 y 5.18, respectivamente.
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Fluent, Re = 6×106, δ = - 6
Fluent, Re = 6×106, δ = - 4




Figura 5.17. Distribución de presión sobre el perfil para deflexiones negativas de la super-
ficie de control
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Fluent, Re = 6×106, δ = 2
Fluent, Re = 6×106, δ = 4




Figura 5.18. Distribución de presión sobre el perfil para deflexiones positivas de la superficie
de control
5.2.1.2 Empuje Generado con la Superficie de Control Secundaria
De la misma manera que se realizó el calculo en la sección 3.4, utilizando la Teoría
de Elemento de Pala, se calcula el empuje considerando las dimensiones propuestas
anteriormente de la superficie de control. Teniendo en cuenta los parámetros de
operación del manual y el cálculo previo del ángulo de incidencia φ. Se muestra en la
Figura 5.19, el cambio del empuje o fuerza de sustentación, a partir de la deflexión
de la superficie de control a lo largo de la longitud unitaria de la pala.














δ = - 2°
δ = 6°
δ = - 4°
δ =  -6°
Figura 5.19. Variación del empuje de acuerdo a la deflexión de la superficie de control
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5.2.2 Simulación CFD del Conjunto de Palas
Se lleva a cabo la simulación mediante CFD del conjunto de palas, para ver el
cambio en el comportamiento del flujo a partir del movimiento de la superficie de
control secundaria. Para esto, se tienen las siguientes etapas: creación del volumen
de control, discretización del volumen, selección del método de solución, asignación
de condiciones de frontera y solución de ecuaciones, este procedimiento se encuentra
a detalle en el Apéndice B.
En la Figura 5.20, se muestra la discretización del volumen de control, en
elementos tetraedros. Fue necesario realizar la conversión de elementos a poliédricos
para optimizar la simulación.
Figura 5.20. Discretización del volumen de control.
En la solución se utilizó un modelo de turbulencia k − ω SST, teniendo como
condiciones de operación el giro alrededor del eje Y, a una velocidad angular de
394 RPM, que se ejemplifica en la Figura 5.21. Se realiza una simulación para 6
deflexiones de la superficie de control, tres hacía arriba (-6°, -4°, -2°), y tres hacía
abajo (6°, 4°, 2°). Se muestran los resultados obtenidos de cada una de las simula-
ciones, se tienen contornos de presión, contornos de nivel de potencia acústica y el
comportamiento de la distribución de velocidad de aire alrededor de la pala.
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Figura 5.21. Condiciones de operación.
Se hace una revisión de los resultados más detalladamente en la zona de la
superficie de control. En la Figura 5.22, se muestra la distribución de presión sobre
la pala, cuando se tiene un ángulo de la superficie de control de δ = 0°.
Figura 5.22. Contornos de presión a δ = 0°
Los resultados de presión para las deflexiones positivas y negativas de la super-
ficie de control se muestran en la Figura 5.25. Así como el cambio superficial en el
nivel de potencia acústica sobre la pala afectado por la deflexión de la superficie de
control, esto se ilustra en la Figura 5.25. Teniendo como punto de comparación los
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resultados cuando la superficie de control se encuentra retraída, estos se muestran
en la Figura 5.23.
Se presenta la variación de la distribución de velocidad en el plano YZ, uti-
lizando diferentes deflexiones de la superficie de control secundaria, que son mostradas
en la Figura 5.26.
(a) Contornos de nivel de potencia acústica, deflexión de superficie de
control δ = 0°.
(b) Contornos de presión, deflexión de superficie de control δ = 0°.
Figura 5.23. Contornos de nivel de potencia acústica y distribución de velocidad en el plano
YZ con la superficie de control retraída.
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(a) Contornos de presión, deflexión de superficie de con-
trol δ = −6°.
(b) Contornos de presión, deflexión de superficie de con-
trol δ = −4°.
(c) Contornos de presión, deflexión de superficie de con-
trol δ = −2°.
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(d) Contornos de presión, deflexión de superficie de con-
trol δ = 2°.
(e) Contornos de presión, deflexión de superficie de con-
trol δ = 4°.
(f) Contornos de presión, deflexión de superficie de con-
trol δ = 6°.
Figura 5.24. Contornos de presión a diferentes deflexiones de la superficie de control secun-
daria.
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(a) Contornos nivel de potencia acústica, deflexión de
superficie de control δ = −6°.
(b) Contornos nivel de potencia acústica, deflexión de
superficie de control δ = −4°.
(c) Contornos nivel de potencia acústica, deflexión de
superficie de control δ = −2°.
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(d) Contornos nivel de potencia acústica, deflexión de
superficie de control δ = 2°.
(e) Contornos nivel de potencia acústica, deflexión de
superficie de control δ = 4°.
(f) Contornos nivel de potencia acústica, deflexión de su-
perficie de control δ = 6°.
Figura 5.25. Contornos de nivel de potencia acústica a diferentes deflexiones de la superficie
de control secundaria.
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(a) Contornos de velocidad sobre el plano YZ δ = −6°.
(b) Contornos de velocidad sobre el plano YZ δ = −4°.
(c) Contornos de velocidad sobre el plano YZ δ = −2°.
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(d) Contornos de velocidad sobre el plano YZ δ = 2°.
(e) Contornos de velocidad sobre el plano YZ δ = 4°.
(f) Contornos de velocidad sobre el plano YZ δ = 6°.
Figura 5.26. Cambio en la distribución de velocidad sobre el plano YZ a diferentes deflex-
iones de la superficie de control.
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5.2.3 Análisis Modal de Elemento Finito
Partiendo del modelo anterior de la pala con la superficie de control secundaria, se
realiza un análisis modal mediante elemento finito (FEA), utilizando las propiedades
descritas en la sección 3.5.1. Para las mismas deflexiones de la superficie de control
que en la sección anterior.
(a) Primer modo de vibración, ω1,2 = 3.0641 Hz.
(b) Segundo modo de vibración, ω2,2 = 12.106 Hz.
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(c) Tercer modo de vibración, ω3,2 = 15.599 Hz.
(d) Cuarto modo de vibración, ω4,2 = 31.016 Hz.
(e) Quinto modo de vibración, ω5,2 = 54.452Hz.
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(f) Sexto modo de vibración, ω6,2 = 56.329Hz.
(g) Séptimo modo de vibración, ω7,2 = 81.141 Hz.
(h) Octavo modo de vibración, ω8,2 = 85.037 Hz.
Figura 5.27. Modos de vibración y frecuencias naturales a δ = 2°.
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Obteniendo como resultados modos de vibración y sus respectivas frecuencias
naturales de una pala a diferentes ángulos de deflexión de la superficie de control.
Se muestran las diferentes formas modales y frecuencias naturales resultantes de
δ = 2° en la Figura 5.27, ya que se obtuvieron los mismo tipos de modos a diferentes
deflexiones.
Para cada ángulo de deflexión se obtienen las frecuencias naturales en un rango
de 0 a 100 Hz, resultando un total de 8 modos de vibración en cada caso. Recabados
estos datos en la Tabla 5.1.
Tabla 5.1. Frecuencias naturales y variación del ángulo [δ]
Frecuencias naturales ωn [Hz]
No. Modo δ = −6 δ = −4 δ = −2 δ = 0 δ = 2 δ = 4 δ = 6
1 3.0798 3.0836 3.0771 3.1068 3.0641 3.0637 3.0642
2 12.067 12.126 12.119 12.386 12.106 12.140 12.139
3 15.684 15.728 15.708 15.921 15.599 15.545 15.494
4 31.210 31.351 31.209 32.315 31.016 31.114 31.159
5 54.907 55.126 54.847 56.158 54.452 54.701 54.835
6 60.244 59.257 55.597 57.923 56.329 56.379 57.928
7 80.970 81.238 81.237 83.134 81.141 81.098 80.930
8 85.287 85.557 85.834 88.301 85.037 84.982 84.969
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5.2.4 Interacción Fluido-Estructural
Se utiliza el conjunto de herramientas del software Ansys®, para simular la interac-
ción que existe entre las cargas producidas sobre la pala en vuelo estacionario y la
respuesta en frecuencia de la pala.
Los vectores de presión sobre la pala, para cada una de las deflexiones anal-
izadas de la superficie de control secundaria, resultantes en la sección 5.2.2, son
transferidos a un análisis modal, como se muestra en la Figura 5.28, para obtener la
respuesta en frecuencia en una condición ideal de vuelo estacionario.
Figura 5.28. Vectores de presión importados a la estructura de la pala.
Se utiliza el mismo modelo que en la sección 5.2.3, para realizar el análisis modal
considerando la presión ejercida por el movimiento de las palas. Esto se desarrolla
para cada deflexión de la superficie de control y también cuando no se tiene una
superficie de control. Los valores de las frecuencias obtenidas se muestran en la
Tabla 5.2.
Los tipos de modos se presentan en la Figura 5.30, solo para el caso de δ = 2°,
ya que la forma modal se mantiene para las demás deflexiones. Se tiene el primer
modo de flexión a 7.363 Hz, un modo lateral a 10.876 Hz y el primer modo de torsión
en 53.433 Hz.
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Tabla 5.2. Frecuencias naturales en vuelo estacionario con ángulos [δ]
Frecuencias naturales ωn [Hz]
No. Modo δ = −6 δ = −4 δ = −2 δ = 2 δ = 4 δ = 6 sin SCS
1 7.4593 7.4314 7.4102 7.3630 7.4072 7.4096 4.5461
2 10.844 10.882 10.908 10.876 10.864 10.811 7.2297
3 21.266 21.187 20.602 20.836 21.129 21.118 18.992
4 39.297 39.170 37.870 38.320 38.952 38.928 33.348
5 60.284 56.863 52.869 53.433 56.325 57.154 37.259
6 63.021 62.606 61.928 61.446 62.197 62.221 53.884
7 75.922 76.243 76.409 76.257 76.028 75.653 59.728
8 90.416 89.970 85.473 88.776 89.661 89.762 87.412
Para que sea posible comparar el comportamiento de las FRF obtenidas des-
pués del análisis aerodinámico, se presentan en la gráfica de la Figura 5.29, la res-
puesta en frecuencia de la pala cuando la superficie de control se encuentra deflectada
a diferentes ángulos en contraste con el caso cuando no se tiene la superficie de control
secundaria. Se logra apreciar que el valor de la frecuencia natural es mayor cuando se
tiene la superficie de control y después de 30 Hz a ángulos negativos, las frecuencias
disminuyen.
















δ =  2°
δ = - 2°
δ =  4°
δ = - 4°
δ =  6°
δ = - 6°
s/scs
Figura 5.29. Comparación de FRF con superficie de control secundaria.
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(a) Primer modo de vibración, ω1,2 = 7.363 Hz.
(b) Segundo modo de vibración, ω2,2 = 10.876 Hz.
(c) Tercer modo de vibración, ω3,2 = 20.836 Hz.
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(d) Cuarto modo de vibración, ω4,2 = 38.320 Hz.
(e) Quinto modo de vibración, ω5,2 = 53.433Hz.
(f) Sexto modo de vibración, ω6,2 = 61.446Hz.
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(g) Séptimo modo de vibración, ω7,2 = 76.257 Hz.
(h) Octavo modo de vibración, ω8,2 = 88.776 Hz.
Figura 5.30. Modos de vibración y frecuencias naturales con cargas aerodinámicas a δ = 2°.
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5.3 Discusión de Resultados
Se realiza un análisis de los resultados obtenidos a lo largo de este capítulo. Comen-
zando por los datos del análisis en 2 dimensiones; se aprecia en las curvas de sus-
tentación, que a ángulos positivos de δ, se tiene una pendiente mayor, es decir se
alcanza un coeficiente de sustentación más alto a menores ángulos de ataque, por
tanto, en la sección que comprende a la superficie de control sobre la pala se produce
más sustentación o empuje, en deflexiones hacía abajo de la superficie de control.
En los resultados del conjunto de palas, para los datos de presión, con án-
gulos negativos δ existe alrededor de la superficie de control una zona de aumento
de presión, al contrario de usar ángulos positivos, con ángulos negativos la dis-
tribución de presión es más uniforme, ya que al aumentar la curvatura del perfil el
desprendimiento de la capa límite ocurre muy cerca del borde de salida. La potencia
acústica comienza a disminuir con valores positivos del ángulo de la superficie de
control, esto ocurre cerca de la punta de la pala.
En la magnitud de las frecuencias naturales, se presenta una variación diferente
para cada modo de vibración, esto debido a que cuando actúa la superficie de control
implica un cambio en la sección transversal, y a su vez una distribución de presión
diferente.
5.4 Sumario
Durante este capítulo se realiza la propuesta de la superficie de control, en
dimensiones, localización sobre la pala y deflexiones efectivas para un cambio en
las fuerzas aerodinámicas, para corroborar esto ser realizan cálculos de fuerzas y
comportamiento de las propiedades de presión y velocidad en condiciones de vuelo
estacionario. Finalizando con un análisis modal por elemento finito para determinar





La investigación presentada en este documento trata la dimensionalización y ubi-
cación de una superficie de control secundaria sobre la pala del rotor principal de
un helicóptero, que ayude al control de vibraciones. El movimiento de la superficie
de control genera un cambio en las cargas aerodinámicas, y a su vez en el compor-
tamiento de flujo de aire cerca de la punta, ya que a ángulos positivos de la superficie
de control, se disminuye la generación de vórtices en la punta, y esto permite la supre-
sión de la fuente de vibración. El trabajo realizado queda dividido principalmente
en tres etapas; la caracterización aerodinámica, el desarrollo experimental y la pro-
puesta geométrica de la superficie de control secundaria; a continuación se concluye
sobre los resultados de cada etapa.
6.1.1 Caracterización Aerodinámica
Se obtuvo la distribución geométrica del perfil que forma la pala, lo cual permitió la
caracterización de las curvas de sustentación, obteniendo como resultado la pendiente
CLα , misma que se utilizó para el cálculo teórico de la fuerza de empuje, calculándose
un valor muy cercano al peso de carga de la aeronave real.
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6.1.2 Experimentación
Tener las características geométricas de la pala dio la posibilidad de crear un modelo
en computadora, realizando así, mediante elemento finito, un análisis modal, donde
se obtuvieron las frecuencias naturales y modos de vibración, que sirvieron para
predecir los resultados experimentales de vibración libre.
En la etapa experimental, se obtuvieron los parámetros modales, partiendo de
una prueba de vibración libre a la pala del Helicóptero Bell 206L, teniendo como re-
sultado modos de vibración, frecuencias naturales y porcentajes de amortiguamiento,
que al ser comparados con los correspondientes del análisis modal FEA, coinciden
varios en magnitud y forma, por lo tanto se pueden validar ambos modelos.
6.1.3 Superficie de Control Secundaria
Se propuso una superficie de control secundaria en el borde de salida de la pala,
cercana a la punta, para cambiar la distribución de fuerzas aerodinámicas y se ca-
racterizó el comportamiento aerodinámico y las propiedades modales con base en
herramientas de CFD y FEA. Partiendo del análisis de dinámica de fluidos se obtuvo
el cambio en la distribución de presión al cambiar la curvatura por medio de la
superficie de control en el perfil unitario, teniendo como resultados una mayor fuerza
de sustentación a ángulos positivos de δ.
Se analizó el comportamiento del flujo en el conjunto de palas, en las variables
de distribución de velocidad, distribución de presión y nivel de potencia acústica,
obteniendo resultados de disminución en la presión y potencia acústica cerca de la
punta para ángulos positivos de la superficie de control. De acuerdo a la distribución
de velocidad la posición donde se tiene una velocidad más uniforme alrededor de las
palas es a δ = 2°. Puntualizando así, que es posible disminuir la fuente de vibración
que se crea por flujo no uniforme y creación de vórtices en la punta.
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6.2 Recomendaciones para Trabajo Futuro
Se presentan una serie de recomendaciones, que surgen como complemento, y se
pueden tener a consideración si se desea continuar con este trabajo de investigación.
1. Desarrollar el análisis proponiendo otras dimensiones de la superficie de control
así como su localización sobre la pala, para determinar la mejor configuración,
de acuerdo a su comportamiento sobre las fuerzas aerodinámicas y su respuesta
en frecuencia.
2. Modelar la transición del comportamiento de flujo de aire que ocurre al deflec-
tarse la superficie de control secundaria, así como la deflexión alternante de la
superficie de control en cada pala.
3. Realizar la investigación para diferentes condiciones de vuelo, y de ser posible
considerar perturbaciones como ráfagas de viento.
4. Analizar el efecto de la superficie de control sobre momentos aerodinámicos y
centro aerodinámico de las palas.
5. Investigar posibles materiales piezoeléctricos para llevar a cabo la actuación
de la superficie de control secundaria.
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Coordenadas del Perfil Unitario






















































































































































































Dinámica de Fluidos Computacional
En este anexo se detallan los análisis numéricos de dinámica de fluidos (CFD), sobre
el flujo de aire, realizados a lo largo de la investigación. Los códigos de CFD se
estructuran en torno a los algoritmos numéricos, todos los códigos contienen tres
elementos principales: Pre-procesador, un método de Solución y un Post-procesador.
B.1 Simulación de Flujo Para el Perfil de la Pala
Se describen algunas características de la simulación por CFD para el perfil con y
sin superficie de control.
(a) Perfil sin superficie de control (b) Perfil con superficie de control
Figura B.1. Discretización del área de control
Dentro de la etapa de pre-pocesamiento, se define el dominio de control alrede-
dor del perfil, con una sección semi-circular y rectangular. Se prosigue a una dis-
cretización de elementos, optando por elementos cuadriláteros, de manera no es-
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tructurada, permitiendo refinar la cantidad de elementos cerca del perfil como se
muestra en la Figura B.1, se tienen un total de 21660 elementos para la simulación
sin superficie de control y 25295 cuando se tiene la superficie de control.
Se declaran las condiciones del frontera en el área de control, como salida,
entrada y perfil, para ambos análisis, como se especifica en la Figura B.2. Definidas
como la salida de aire a una presión constante y velocidad de entrada del aire dada
por el número de Reynolds máximo, que corresponde al localizado en la punta de la
pala.
Figura B.2. Definición de las condiciones de frontera
El método de solución utilizado es basado en densidad, con un modelo de
turbulencia k-ǫ estándar. Se emplean criterios de convergencia de 1 × 10−6 para
todas las variables de solución. Para este trabajo, se realizó una simulación para
cada ángulo de ataque y para cada deflexión de la superficie de control. Requiriéndose
entre 4000 y 5000 iteraciones para una convergencia de la solución; en la Figura B.3
se muestran los residuales para el caso del perfil sin superficie de control y un ángulo
de ataque de cero grados.
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Figura B.3. Gráfica de residuales y número de iteraciones (perfil sin superficie de control,
α = 0°)
B.2 Simulación del Conjunto de Palas
Se realiza la simulación del flujo de aire alrededor de las palas con la superficie de
control secundaria en el borde de salida para la condición de vuelo estacionario, es
decir sin ninguna velocidad de traslación en los tres ejes, solamente rotación sobre
el eje del rotor. Para esto se parte del modelo de la pala, y se crea un volumen de
control que corresponde al fluido, como se muestra en la Figura B.4.
(a) Conjunto de palas (b) Volumen de control
Figura B.4. Conjunto de palas y volumen de control
Para la simulación del flujo de aire, se requiere de la discretización del volu-
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men de control, y se comienza con elementos de tipo tetraedro, teniendo un total
de 7169214 elementos, que se muestran en la Figura B.5. Sin embargo para una
optimización del tiempo de procesamiento de computo, se convierten a elementos
poliédricos (ver Figura B.6), de acuerdo a la información del manual del software
[30].
Figura B.5. Discretización del volumen de control
Figura B.6. Conversión a elementos poliédricos
Se declaran las condiciones del frontera en el volumen de control, como salida,
entradas y palas. Definidas como la salida de aire a una presión constante y velocidad
de entrada del aire. La simulación se realiza rotando el marco de movimiento a una
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velocidad angular de 41.2596 rad/s (394 RPM) que corresponde al giro del rotor
principal.
Se utiliza un método de solución basado en presión, con un modelo de tur-
bulencia k-ω SST. Se emplean criterios de convergencia de 1 × 10−5 para todas las
variables de solución. Para este trabajo, se realizó una simulación para cada deflexión
de la superficie de control. Requiriéndose entre 500 y 800 iteraciones para una con-
vergencia de la solución; en la Figura B.7 se muestran los residuales de la simulación
para δ = 4°.
Figura B.7. Gráfica de residuales y número de iteraciones. Simulación a δ = 4°.
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